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一、前言 
從 1903 年萊特兄弟發明飛機以來，隨著航空器不斷演進，航空
器的發展也越來越廣泛，而對航空器的要求除了越飛越高，越飛越快
外，更重要的就是飛行安全。在所有造成航空事故的因子中，除了人
為疏失外，氣象影響占了所有事故的 10%~15%左右，而氣象的影響包
括低空風切、晴空亂流、濃霧、大雨、閃電、冰雹、積冰等現象。當
飛機遭遇積冰現象時，將是危害飛行安全的最大威脅；根據風洞試驗
結果[1]得知如果機翼結冰 1.2 厘米，飛機的升力將降低 50%，飛機
阻力將增加 60%。雖台灣身處亞熱帶區域，四季受到暖濕氣流和洋流
之影響，屬於海洋性氣候，冬季降雪無法在台灣本島出現。但有鑒於
民國九十一年十二月二十一日凌晨，復興航空ATR-72 客機改裝的貨
機GE791，執行台北至澳門定期載貨任務途中，飛機到達巡航高度
18,000 呎後，在澎湖外海馬公西南方約 17 公里處墜海失事。研判該
機在失事前遭遇嚴重結冰，超過適航範圍，飛安會調查發現：飛機在
起飛後 20 分鐘，就已經遭遇結冰問題，並導致空速下降，但飛航組
員並沒有即時發現，仍使用自動駕駛，導致嚴重結冰，發現後雖然先
後兩度啟動除冰設備，不過未依照規定相關處理程序處理結冰問題，
降低飛行高度，最後飛機失速，出現不正常的滾轉墜海失事。本研究
的目的為藉由數值模擬方法，求出積冰狀態下之飛機性能，並以復興
航空ATR-72 GE791 號班機為例，模擬當遭遇積冰狀態下二維升阻力
係數，以及力矩之相關變化，並考量當時狀況下啟動除冰系統後飛機
整體性能。 
 
 
二、積冰現象模擬 
對飛行安全構成危害的天氣現象不外乎有下列幾種：低空風切、
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亂流、大雨、積冰、大霧、閃電、龍捲風和颱風等等；本研究不將大
霧、閃電、颱風和龍捲風等四種現象列入研究範圍之內；其原因為本
研究探討角度是由飛機性能的衰減量著手，因此大霧雖然會造成能見
度不佳而妨害起降，嚴重時甚至可使得機場關閉，但和飛機性能的衰
減並沒有直接關係。閃電雷擊若直接打中飛機機體則可能使得飛機航
電系統暫時失靈或受到永久損害，但目前為止尚無出現因雷擊造成失
事事故之案例。至於颱風和龍捲風雖然其兩者的成因及現象、尺度完
全不同，但其強烈風速對飛行的危害是顯而易見的；颱風發生時間長
且易於偵測，龍捲風則是發生時間較短且不易預警，但對起降時飛機
的危害是可藉由關閉機場並停止起降作業即可避免，況且此二者對巡
航飛行中的飛機危害不大且較易避開，故本文不對上述四種天氣現象
進行研究。 
 
積冰對飛行安全構成危害的氣象狀況簡述如下： 
在冰雪天地中的地面及在高空中巡航的飛機，或多或少都會遭遇
積冰現象，此現象又可分為結構積冰(Structural Icing)及進氣道積
冰(Induction Icing)兩種；對於在空中飛行的飛機而言，若發生結
構積冰必須存在以下兩個條件，第一是飛機在雲層中飛行，因為雲層
為小水滴的集合，其中飽含濕氣，且往往這些小水滴都是以過冷水滴
(Super-cooled Water Droplet)的不穩定形式存在，故只要一碰撞到
機體表面就很容易結冰；第二個條件則是飛機所飛行的周遭大氣溫度
和飛機表面的溫度均在攝氏零度以下，若以上兩個條件均存在，則飛
機的結冰就會發生。一般來說結構積冰分佈在飛機結構件如機翼上，
又可分為透明冰(Clear Ice)、霜狀冰(Rime Ice, Glaze Ice)及混合
冰(Mixed Ice)三種；混合冰則是前二者之混合狀況，較為特殊的是
在上述機翼前緣的上下翼面均有積冰情況時，會有類似洋菇狀的冰體
產生。進氣道積冰則大多指發動機進氣結構件的積冰現象，一般多發
生在進氣道和進氣導片上，所造成的影響為發動機進氣口徑減小，進
而讓發動機進氣受阻或不足，使得發動機失效；更嚴重的後果還有發
動機可能會吸入該處積冰，使發動機遭受到嚴重損害。無論積冰的成
 2  
因或部位為何，它都可能使得飛機的空氣動力係數改變，讓重量增加
導致重心改變，產生俯仰力矩，使飛機的穩定性變差，更可能造成推
力變小，造成失事事件。 
 
以下將對積冰作更詳細的介紹，在某些大氣狀況下，暖空氣在冷
空氣之上，所以空氣中的水滴會從暖空氣層落至冷空氣中，假設飛機
在這個時候穿越冷空氣層，水滴將滴落至飛機上，而當水滴撞擊到機
翼的同時，一旦冷空氣層流場溫度低於水的凝結點(Freezing 
Point)，將會在飛機上產生凝結，也就是積冰現象。而發生於機翼前
緣(Leading Edge)的積冰現象，由於造成機翼翼形的改變，所以會對
原有的飛機空氣動力特性產生影響；而事實上，當飛機產生積冰時，
飛行員可能還不知道，仍然採取一般的飛行狀況來操作飛機，但原有
的飛機空氣動力特性已經改變，所以極有可能危害到飛行安全，吾人
將對機翼之積冰現象做更深入之研究與探討。 
 
積冰所造成的阻力主要來自於兩方面，一是因為機翼翼形改變而
造成之流場分離而生的阻力，另一個則是積冰表面的粗糙度(摩擦
力)；一旦機翼外形改變之後，將會使分離點(Separation Point)提
早發生，增加機翼後方的紊流區域，使得機翼阻力增加，另外由於積
冰不似機翼上之蒙皮，它的粗糙度比蒙皮大的多，加上積冰形狀的不
規則，因此會產生相當大的摩擦力，造成機翼會有相當大的阻力。 
 
除混合冰外，一般的積冰現象，基本上是由三種形式混合所形成： 
A) Clear Ice： 
透明冰是由較大的過冷水滴和飛機接觸之後，沿著飛機的外型而
逐漸凍結成一層平滑而堅硬的冰體，並且會緊密的附著在飛機的結構
件上；當飛機飛行於上升氣流當中，因為空氣中會有較多的水氣產
生，所以會有大量的水滴飛濺到機翼上，而在水滴包圍飛機表面後，
開始在機翼上產生積冰。由於 Clear Ice 這種積冰是在結冰前就擴散
了整個機翼，因此並不會對機翼的外型產生太大的改變，阻力不會有
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太多的變化(增加)。 
B) Rime Ice ： 
霜狀冰是由較小的過冷水滴撞擊結構表面而形成，其特性是幾乎
在接觸機體的瞬間，過冷水滴就凝結成冰，故其凝結的外型也往往保
持原本的淚滴型，故會在粒子和粒子之間存在著大量的空隙，這使得
霜狀冰相當容易因外力的作用下而破碎，若在機翼前緣的上下翼面均
有積冰，則在氣流的作用下會使得該部分的積冰形成有如牛角般的形
狀；當飛越於穩定流當中，由於空氣中的水量較少，所以小量的水滴
飛濺於機翼上面，因此水滴並不會溢散開來，不像 Clear Ice 會佈滿
整個機翼，而是會形成不規則的形狀(圖 1)，所以機翼的外形產生了
很大的改變，同時也造成了相當大的阻力，也是這三種積冰類型中最
大的。 
 
圖 1 Rime Ice 
C)Glaze Ice： 
在相對於凝結點的溫度下，會有許多大量的小水滴撞擊在機翼
上，一旦水滴累積所造成的阻力超過了機翼的表面張力，水滴會向無
累積水滴的地方移動，而在凝結之後會產生兩個角(圖 2)。 
 
 
圖 2 Glaze Ice 
 
吾人可考慮因積冰而影響飛行安全的實例。1993 年 4 月 29 日，
大陸快捷航空公司一架客機在飛行途中突然失控，導致一位空服員及
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十二位乘客遭受輕傷。根據美國運輸安全委員會(NTSB)之調查，在檢
視當時的氣象資料之後，發現意外發生時有結冰的狀況發生，此外
NTSB 調查員曾詢某位乘客，他宣稱曾在窗戶上看到白色物體，因此
NTSB 研判的確有積冰的情形產生，使得飛行員在意外當時之操縱桿
(Stick)產生非預期之晃動，也就是說飛機的空氣動力特性已經受到
其他因素(積冰)之影響，因此 NTSB 認為機翼結冰是導致在高速飛行
下，操縱桿晃動及失去平衡控制的唯一合理解釋。另一個案例是在
1982 年 1 月 13 日，一架 Air Florida737 客機從 Washington D.C.
起飛之後，隨即在機場附近墬毀失事，當天是一個風雪的天氣，根據
NTSB 的研究調查，造成失事的原因主要有三個，而其中的一個原因
來自於壓力讀數計被積冰阻塞，導致壓力計無法顯現正確之壓力讀
數，使得飛行員誤以為飛機已經有足夠之推力可以起飛，而事實上並
非如此。 
 
藉由 Tran 等人[1]之風洞測試，我們發現一旦飛機產生積冰現
象，而飛機本身又不具有任何除冰裝置時，將降低飛機本身之空氣動
力性能，對飛機之飛行安全與飛行品質構成影響，對飛機影響較鉅的
是升力降低，阻力增加，失速攻角降低，壓力分佈改變，邊界層
Transition 的提早發生，失速速度增加，控制性減低。Tran 等人[1]
最主要的目的，在於希望能夠預測積冰之變化來作為除冰裝置之設
計。而藉由積冰模擬，可以針對衝擊到機翼上面之水分子做計算，並
決定在翼面上之積冰區域大小，除此而外也希望能夠預測空氣動力特
性之改變，以作為設計除冰裝置之依據。而積冰模擬主要由水滴運動
方程式來做計算，而計算的程序其實就是一連串疊代的過程，因為流
場的變化會改變積冰外形；而同樣的，積冰外形也會影響到流場。 
 
而 Giuseppe 等人[3]發展了一套預測積冰外形的數值方法
( 2I CE)，而此數值法可以計算出單一機翼(Single Airfoil)與多重機
翼(Multi-element Airfoil)之積冰情形。Jaiwon 等人[4]主要是藉
由數值方法(LEWICE)來計算出積冰外形之改變，並且跟實驗結果
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[5][6]作比較。結果他們發現在 Rime Ice 方面與實驗結果相差不大，
但是在 Glaze Ice 方面卻有部分的出入。而在 Cd(阻力係數)方面，
Jaiwon 發現隨著攻角的增加，Cd 也跟著變大，其數值解與實驗解在
趨勢上是一樣的，因此實驗部分的積冰外形，可以當作吾人研究之參
考比較。 
 
以計算流體力學來解決飛機積冰的問題，可以分成兩個步驟，第
一步是網格點之生成，之後是流場解。在網格點生成部分，由於飛機
的積冰外形是不具規則性的，無法以結構性格點來求解分析，所以我
們採用的是非結構性格點生成法；而非結構性網格的優點在於相鄰格
點的編號，不似結構性網格點有漸增或者漸減的關聯性，且加點與消
點較為方便，格點相對應的位置會隨著邊界的移動而改變，因此較容
易處理複雜外型邊界。吾人希望藉由 Bowyer’s 網格點生成法與流場
解，來求解機翼上的各種狀況，並預測翼面上之積冰現象。Bowyer’s 
Scheme 是一種非結構網格生成法。吾人以往已將其改良，在建立初
始網格後，將新的格點加在不合條件之三角形的外接圓圓心上，再把
不符合 Circle Criterion 之三角形去除，並向外尋找可作用邊，同
時消去不符合條件之邊與三角形，最後於局部重新生成新的三角形。 
以 Circle Test 生成的新三角形，必須皆滿足下列兩個限制條件： 
 1. 所有三角形的展弦比(Aspect Ratio)皆小於 1.5。 
     2. 所有三角形的面積皆大於定義之最小面積 
其中 
Aspect Ratio = R
r2
ٛ     
      R：外接圓之半徑 
      r： 內切圓之半徑  
      最小面積之定義為所給定之邊界中，最小邊所構成之正三角形
面積 
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圖 3 Aspect Ratio 定義圖 
 
 
圖 4 NACA0012 飛機遭遇積冰時的網格點生成 
 
 
圖 5 NACA0012 飛機遭遇積冰時的網格點生成  
 
在真實世界中，物體外形並非都只由一些簡單的外形如圓、三角
形、矩形等構成，還包含一些複雜、不具規則的外形，例如積冰；因
此非凸邊界的存在，是無法避免的。當我們以 Bowyer’s Scheme 來生
成網格點時，遇到這些非凸邊界外形，在起始網格點生成的時候就可
能會出現一些錯誤，導致邊界被破壞而無法生成最後之格點，這時就
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必須另外做處理，以保持網格點的正確性。而在流場解部分，本研究
以有限體積法(Finite Volume Method)來離散 Navier-Stokes 方程
式，並用 Roe′s 方法來求解邊上的物理量；為加速收斂，再加上四階
Runge-Kutta 法以提高一個時間間隔的準確性。 
 
對於水滴於機翼上的運動狀態，我們可以用水滴的基本運動方程
式(The basic equation of motion for droplet)來表示[2]，這其
中包含了浮力(KG)、阻力(K )與重力： A
a
A
eD
G
d
A
eDd V
K
RCK
dt
dr
K
RC
dt
rd 1
24
1
242
2
+=+     
g]/)[(K dadG ρρρ −=  
addA DK μρ 18/2=  
其中 ρ ：空氣密度 a
μa：空氣黏滯係數 
：空氣速度 Va
rd：水滴位置 
ρd：水滴密度 
R ：雷諾數 e
CD：阻力係數 
由上式可知rd是唯一變數，因此當求解此水滴運動方程式時，必
須先假設一固定溫度 T ，並藉由此溫度T，進而求出Re、μa、ρa、ρd。
D 為水滴分子之直徑，吾人也可以將之定義為一常數，而CDd 可以從
流場解之Cp求得，因此最後只剩下rd為唯一變數，而可以藉由解析的
方法或是用一般的差分法(Difference Method)來離散此二階微分方
程式，再進一步去求解，最後可以得到機翼附近之受力分佈與受力矩
之情形。 
 
從流場解之結果當中，我們可以得到 Cp 壓力分佈，並算出機翼
附近之受力狀況及所受力矩，而從受力與力矩之分佈狀況，更可以知
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道在積冰上那些點比較會發生崩裂情形，並進一步預測積冰外型之改
變；接下來導入水滴運動方程式及熱力學分析，藉此可知在特定的流
場狀況或大氣狀況下，是否會發生相變，而使的積冰融化，減低積冰
厚度；或是積冰凝結再度加厚，讓積冰狀況惡化。 
 
吾人利用現有已發展之數值模擬程式，利用 FLUENT 及 DATCOM 軟
體做客觀的驗証，確認我們程式的準確性，選擇利用商業軟體進行結
果的驗證乃是為了客觀地佐證我們程式所得數據的可信度。Fluent
的軟體設計基於 CFD 軟體群的思想，針對各種複雜流動的物理現象，
採用不同的離散格式和數值方法，以期在特定的領域內使計算速度、
穩定性和精度等方面達到最佳組合，從而高效率地解決各個領域的複
雜流動計算問題。基於上述想法，Fluent 開發了適用於各個領域的
流動類比軟體，這些軟體能夠類比流體流動、傳熱傳質、化學反應和
其他複雜的物理現象，軟體之間採用了統一的網格生成技術及共同的
圖形介面。其所包括的軟體模組： 
GAMBIT——專用的 CFD 前置處理器，FLUENT 系列產品皆採用
FLUENT公司自行研發的 Gambit前處理軟體來建立幾何形狀及生成網
格，是一具有超強組合建構模型能力之前處理器，然後由 Fluent 進
行求解。也可以用 ICEM CFD 進行前處理，由 TecPlot 繪圖軟體進行
後處理。 
CFD 模擬計算之相關假設條件說明如下： 
1.機翼上的積冰不會受到任何外力的影響而發生外型的改變，包括除
/防冰裝置的作用，或是受風力作用而有潰散的現象。 
2.在進行該機的積冰外型模擬時，其外在大氣條件均為相同，外在大
氣條件泛指：機外溫度，液態水含量 LWC，水滴大小等。 
3.本程式只模擬 2-D 情況，考量飛機機翼及水平尾翼之全機外型。 
另外本程式在進行計算模擬之時，忽略如渦槳效應，熱交換效
應，機身其他部分對升阻力影響的效應等，故計算結果是會與真實情
況下略為有所出入的。 
以下為本程式所用之初始條件： 
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1.溫度：攝氏-12℃。 
2.LWC：0.5 g/m3。 
3.Collection Efficiency β=1。 
4.計算時間：由 FDR 時間 1740:11 到 1752:11，即為飛機解除自動
駕駛前 12 分鐘至解除自動駕駛期間。 
5.飛機空速：依 FDR 上所記載之馬赫數。 
6.飛機攻角：依 FDR 上所記載之真實攻角。 
以上六項為本程式所需輸入的初始條件；而在運算時，我們以
30 秒作為一次運算間隔，在每次運算結束後，即將上述初始條件的
第五和第六項以 FDR 解讀資料更新。 
 
三、整體飛機性能模擬 
Data Compendium軟體簡稱DATCOM，是美國空軍(U.S. Air Force;
以下簡稱 USAF)所發展之開放軟體，用於分析飛機空氣動力特性，
DATCOM 亦是一個非常大量的資料庫，其主要的程式結構是用 Fortran
建立的，雖然美國空軍開放一般大眾使用，但仍然是還有保密的部份
沒被釋放出來 [29]。DATCOM 的重點在於飛機或是飛彈性能分析，並
已實際應用於各種飛行器，如美國飛機飛彈研究中心便利用 DATCOM
來設計或分析新型的飛彈[31]。 
 
DATCOM 軟體基本輸入資訊，分下列四個方面：1) 環境参數設定; 
2) 飛機組件參數設定; 3) 機身參數設定; 4) 機翼外型的設定。其
後三項是配合飛機外型，基本上一旦設定後，大致上是不會改變的，
但設定上務必正確。而第一項攸關飛行狀態，可以設定為事故案例的
飛行狀態，或設定為幾個不同的基本飛行狀態，以便比較穩定資訊的
變化。 
 
四、結果與討論 
目前針對 ATR-72 飛機機翼積冰現象，已完成四分鐘及十二分鐘
之機翼(Main Wing)之積冰模擬，及水平尾翼在十二分鐘狀況下之積
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冰模擬，由於 ATR-72 飛機乃 T-Tail 形狀，故可假設機翼及水平尾翼
氣流及積冰現象相互獨立互不干擾，此假設有相當真實性且可簡化分
析，並分別算出二維之空氣動力係數，如升力、阻力、俯仰力矩等，
發現積冰時除阻力係數增加外，並的確有俯仰力矩更趨於不穩定之現
象，與黑盒子解讀資料相符。 
 
 
 
 
 
 
 
 
圖 6 ATR-72 飛機三視圖 
 
V1
V
2
-2 -1 0 1
-1
0
1
Frame 001 ⏐ 24 Jun 2004 ⏐
 
圖 7 ATR-72 機翼主翼網格圖 
 11  
V1
V
2
-1.1 -1.05 -1 -0.95 -0.9
-0.1
-0.05
0
0.05
0.1
 
圖 8 ATR-72 機翼主翼積冰圖 
 
吾人首先獲得 ATR-72 飛機三視圖，並利用已有之程式建立機翼
主翼之網格點外型，如圖 6-7，模擬出 GE-791 機翼上所形成之積冰
外型(如圖 8)之後，接下來計算當時機翼周圍的流場狀態，此時流場
馬赫數約為 0.335M，該機空速條件為自動駕駛解除時之飛機性能參
數，以該空速進行不同攻角下的飛機升阻力係數計算，當其機翼外型
為 12 分鐘時之積冰外型時，其升阻力係數計算結果如表一所示;積冰
僅有 4分鐘的機翼外型時，其升阻力係數計算結果如表二: 
表 1  乾淨機翼和 12 分鐘積冰機翼升阻力係數及升阻比 
 Clean 12min Clean 12min Clean 12min 
lC lC dC dC dl CC dl CCAOA       
0 N/A 0.228 N/A 0.061 N/A 3.748 
1 0.353 N/A 0.044 N/A 8.096 N/A 
2 0.453 0.404 0.047 0.062 9.710 6.539 
3 0.551 0.490 0.050 0.065 10.82 7.446 
4.5 0.694 0.615 0.06 0.076 11.56 8.070 
5.5 0.785 0.691 0.067 0.085 11.57 8.078 
6.5 N/A 0.760 N/A 0.097 N/A 7.832 
7.5 N/A 0.825 N/A 0.111 N/A 7.459 
8 0.993 N/A 0.094 N/A 10.58 N/A 
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表 2  乾淨機翼和 4 分鐘積冰機翼升阻力係數及升阻比之比較 
 Clean 4min Clean 4min Clean 4min 
lC lC dC dC dl CC dl CC      AOA 
0 N/A 0.2225 N/A 0.0388 N/A 5.734536
1 0.353 0.324 0.0436 0.0393 8.09633 8.244275
2 0.4525 0.425 0.0466 0.0417 9.7103 10.19185
3 0.551 0.524 0.0509 0.0458 10.82515 11.44105
4.5 0.6938 0.668 0.06 0.0552 11.56333 12.10145
5.5 0.785 0.759 0.0678 0.0636 11.57817 11.93396
8 0.993 0.964 0.0938 0.0917 10.58635 10.51254
 
值得注意的是，12 分鐘的積冰外型在進行 CFD 計算時，會有發
生其流場解無法收斂的情形，這種情形大多發生在較高攻角時所發
生，如 8°攻角之時。綜上所述，吾人發現當 ATR-72 翼型遭遇相同積
冰條件時，的確會發生阻力係數增加、升力係數減少之現象，如圖
9-10 所示，而根據空氣動力理論判知：當升力、阻力係數均改變時，
機翼之俯仰力矩極可能亦隨之改變，導致飛機失控。 
Lift coefficient vs. Drag coefficient
0
0.02
0.04
0.06
0.08
0.1
0.12
0 0.5 1 1.5
Lift coefficient
Drag
coefficient
GE-791 (3-D)
Clean airfoil (2-D)
Ice shape after 4
min. (2-D)
Ice shape after 12
min. (2-D)
 
圖 9 升力係數與阻力係數關係圖 
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 Lift coefficient vs. Angle of attack
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圖 10 升力係數與攻角關係圖 
  
圖 11 ATR-72 飛機水平尾翼 
本研究延續機翼主翼之經驗，繼續針對 ATR-72 水平尾翼做相同
之探討，首先以拍照的方式取得水平尾翼外型圖，判斷其為
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NACA63012a 翼剖面，利用 FLUENT 軟體中 Gambit 建立網格點外型，
如圖 11-13 所示。接下來考慮在相同積冰條件下，計算出 12 分鐘後
水平尾翼翼端前緣積冰外型(Ice1)，並使其積冰上下顛倒而成為一新
外型(Ice2)，如圖 14-15 所示，到目前為止吾人均假設 Collection 
Efficiency 為 1，但根據 FLUENT 網頁資料，翼端前緣 Collection 
Efficiency 呈現 0 至 0.6 之分佈狀況(如圖 16)，再針對上下顛倒積
冰外型作真實收集係數考量而成為另外一種積冰外型(Ice3)，如圖
17 所示。 
 
圖 12 乾淨外型水平尾翼翼剖面全圖 
 
圖 13 乾淨外型水平尾翼翼端前緣局部放大圖 
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圖 14 Ice1 水平尾翼翼端前緣局部放大圖 
 
 
圖 15 Ice2 水平尾翼翼端前緣局部放大圖 
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圖 16 二相流架構下收集係數(Collection efficiency) 與
翼端前緣關係圖 
 
 
圖 17 Ice3 水平尾翼翼端前緣局部放大圖 
 
根據相同環境下所產生之三種積冰外型與乾淨水平尾翼外型作
相互比較，如表 3-5 所示，其中可明顯發現在積冰狀態下升力係數較
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乾淨外型小，而阻力係數相對較大，此結果與主翼的情形相符；比較
三種外型可發現上下顛倒時所產生的結果最不理想，而加入
Collection Efficiency 後所產生的積冰結果與上下顛倒外型差異不
大，反倒是積冰外型劇烈改變對升阻力係數變化的影響最大，如圖
18-20 所示。超過 9 度攻角以後，如同機翼主翼計算結果，升阻係數
會因攻角過大產生流場解無法收斂之情形。至於計算俯仰力矩係數部
分，一般之力矩參考點為重心，二維外型可忽略平均空氣動力弦(Mean 
Aerodynamic Chord)，但 ATR-72 為靜態穩定設計外型，重心會在空
氣動力中心(Aerodynamic Center)之前，以整架飛機而言，重心位置
與空氣動力中心差異不大，此時水平方向力臂為 15.585 公尺，垂直
方向力臂為 3.39 公尺，故水平尾翼升阻力對主翼空氣動力中心作用
即可得出水平尾翼的力矩係數，如表 6 所示，隨著積冰外型作用造成
水平尾翼的力矩係數提高(負值變的更小)，導致飛機有機首向上的俯
仰力矩，且攻角越大時變化越大，飛機因而易產生操縱失控而墜毀，
如圖 21 所示。 
 
 
表 3 乾淨水平尾翼和第一組積冰水平尾翼升阻係數及升阻比之比較 
 Clean Ice 1 Clean Ice 1 Clean Ice 1 
lC lC dC dC dl CC dl CC      AOA 
0 8.4586e-04 1.9855e-04 1.3186e-02 1.6205e-02 6.41E-02 1.23E-02
1 1.1834e-01 1.1627e-01 1.3473e-02 1.6591e-02 8.78E+00 7.01E+00
2 2.3579e-01 2.3172e-01 1.4325e-02 1.8015e-02 1.65E+01 1.29E+01
3 3.5256e-01 3.4474e-01 1.5791e-02 2.0628e-02 2.23E+01 1.67E+01
4 4.6831e-01 4.5389e-01 1.7911e-02 2.4356e-02 2.61E+01 1.86E+01
5 5.8269e-01 5.5732e-01 2.0832e-02 2.9278e-02 2.80E+01 1.90E+01
6 6.9454e-01 6.5150e-01 2.4551e-02 3.5473e-02 2.83E+01 1.84E+01
7 8.0296e-01 7.2879e-01 2.9346e-02 4.3268e-02 2.74E+01 1.68E+01
8 9.0511e-01 7.6636e-01 3.5530e-02 5.2922e-02 2.55E+01 1.45E+01
9 9.9578e-01 N/A 4.3533e-02 N/A N/A 2.29E+01 
10 2.3294e-01 N/A 6.1948e-02 N/A N/A 3.76E+00 
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表 4 乾淨水平尾翼和第二組積冰水平尾翼升阻係數及升阻比之比較 
 Clean Ice 2 Clean Ice 2 Clean Ice 2 
lC lC dC dC dl CC dl CC      AOA 
0 8.4586e-04 1.1566e-01 1.3186e-02 1.5262e-02 6.41E-02 7.58E+00
1 1.1834e-01 2.3146e-01 1.3473e-02 1.5545e-02 8.78E+00 1.49E+01
2 2.3579e-01 3.4344e-01 1.4325e-02 1.7287e-02 1.65E+01 1.99E+01
3 3.5256e-01 4.4946e-01 1.5791e-02 2.0176e-02 2.23E+01 2.23E+01
4 4.6831e-01 5.6351e-01 1.7911e-02 2.4502e-02 2.61E+01 2.30E+01
5 5.8269e-01 4.9662e-04 2.0832e-02 3.3544e-02 2.80E+01 1.48E-02
6 6.9454e-01 6.2231e-01 2.4551e-02 3.8228e-02 2.83E+01 1.63E+01
7 8.0296e-01 6.7732e-01 2.9346e-02 4.9399e-02 2.74E+01 1.37E+01
8 9.0511e-01 7.1538e-01 3.5530e-02 6.9867e-02 2.55E+01 1.02E+01
9 9.9578e-01 N/A 4.3533e-02 N/A N/A 2.29E+01 
10 2.3294e-01 N/A 6.1948e-02 N/A N/A 3.76E+00 
 
 
 
 
表 5 乾淨水平尾翼和第三組積冰水平尾翼(考慮 β Efficiency )升阻
係數及升阻比之比較 
 Clean Ice 3 Clean Ice 3 Clean Ice 3 
lC lC dC dC dl CC dl CC      AOA 
0 8.4586e-04 2.0295e-05 1.3186e-02 1.2942e-02 6.41E-02 1.57E-03
1 1.1834e-01 1.1818e-01 1.3473e-02 1.3304e-02 8.78E+00 8.88E+00
2 2.3579e-01 2.3447e-01 1.4325e-02 1.4572e-02 1.65E+01 1.61E+01
3 3.5256e-01 3.4905e-01 1.5791e-02 1.7410e-02 2.23E+01 2.00E+01
4 4.6831e-01 4.5898e-01 1.7911e-02 2.1839e-02 2.61E+01 2.10E+01
5 5.8269e-01 5.5758e-01 2.0832e-02 2.8478e-02 2.80E+01 1.96E+01
6 6.9454e-01 6.3916e-01 2.4551e-02 3.8246e-02 2.83E+01 1.67E+01
7 8.0296e-01 7.0516e-01 2.9346e-02 4.8377e-02 2.74E+01 1.46E+01
8 9.0511e-01 7.2247e-01 3.5530e-02 6.8399e-02 2.55E+01 1.06E+01
9 9.9578e-01 N/A 4.3533e-02 N/A N/A 2.29E+01 
10 2.3294e-01 N/A 6.1948e-02 N/A N/A 3.76E+00 
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 表 6 乾淨水平尾翼和各組積冰水平尾翼力矩係數之比較 
 Clean Ice 1 Ice 2 Ice 3 
AOA Cm Cm Cm Cm 
0 3.32E-02 5.22E-02 4.50E-02 4.36E-02 
1 -1.56E+00 -1.52E+00 -1.52E+00 -1.56E+00 
2 -3.15E+00 -3.09E+00 -3.09E+00 -3.14E+00 
3 -4.74E+00 -4.61E+00 -4.60E+00 -4.68E+00 
4 -6.30E+00 -6.08E+00 -6.02E+00 -6.16E+00 
5 -7.85E+00 -7.47E+00 -7.54E+00 -7.48E+00 
6 -9.35E+00 -8.73E+00 -8.32E+00 -8.55E+00 
7 -1.08E+01 -9.75E+00 -9.03E+00 -9.42E+00 
8 -1.22E+01 -1.02E+01 -9.48E+00 -9.58E+00 
9 -1.34E+01 N/A N/A N/A 
 
 
 
 
圖 18 攻角對升力係數分佈圖 
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 圖 19 攻角對阻力係數分佈圖 
 
 
圖 20 升力係數對阻力係數分佈圖 
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 圖 21 攻角對力矩係數分佈圖 
 
此外，亦針對A330-300 機型成功建立其外型資料庫，三維機型
外型資料來自國外，但仍缺乏詳細之機翼剖面數據，吾人選用主翼翼
剖面為NACA632615 翼剖面，水平及垂直尾翼則為NACA0012 翼剖面，
主翼之扭曲角(Twist Angle)忽略不計，並放入DATCOM軟體中，進行
三維整機之氣動力係數與穩定導數估算，目前考慮之狀況為負 4至正
15 度攻角、0.05 至 0.6 馬赫數，可直接算出CL、CD、C 、C 、Cm Lα mα 數
值，至於CLu、Cmu則須另行寫軟體計算，結果如圖 22-23 所示，至於CL
δe、Cmδe(δe為升降舵角度)則必須另外考慮不同角度之升降舵外型，
此結果與利用下列方程式計算之結果相當吻合。當馬赫數為 0.25、
攻角為 0度時之全機空氣動力係數與導數值則如表 7所示，至於Cmq則
仍無法算出 
 
當iH角度為 0 時 
CL = C + CL0 Lαα+ CLδeδe 
Cm = C + C α+ Cm0 mα mδeδe 
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圖 22 A330-300 機型CLu 分佈圖 
 
圖 23 A330-300 機型C 分佈圖 mu 
 
表 7  A330-300 機型氣動力係數與穩定導數(Mach=0.25, AOA=0) 
DC eLC δLC umCαLCmC uLC emC δαmC    
0.556 0.031 -0.2622 5.334 -5.596 0 0.005 0.0006 -0.0022
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研究所得之結論，敘述如下： 
1.由計算結果可知，飛機只要遭遇積冰，升力係數就會有所衰減，積
冰情形越嚴重，升力係數的衰減量就越大。 
2.積冰情況下的升力係數，會隨著攻角增加而增大其衰減的百分比，
故飛機攻角越大時升力係數衰減越多；阻力係數則呈現相反走勢。 
3.12 分鐘的積冰外型在進行流場解計算時，超過 8°攻角即會發生流
場解無法收斂的情形，代表該架飛機在當時所遭遇的流場狀況相當
複雜。 
4.由水平尾翼的積冰外型可看出，收集係數(Collection Efficiency)
是否為 1對升阻係數之影響反不如積冰形狀之影響大，且積冰的確
對整架飛機俯仰力矩有相當程度之影響。 
5.在俯仰力矩方面，假設參考點為機翼主翼之空氣動力中心，因此點
與重心位置相距不遠，故造成的誤差應可忽略不計。 
6.由於積冰程式僅可模擬 2-D 之狀態，若要加入側風影響，則需將其
與原來流場方向合成。 
7.吾人已可針對 A330-300 機型進行空氣動力係數與穩定導數計算，
未來將取得 ATR-72 飛機三維外型數據，放入 DATCOM 設計軟體內，
可模擬此飛機在無積冰及有積冰時飛行力學及性能之差異，對失事
事件分析將有相當大的助益。 
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